Limit Cycle Oscillation in Controlled Transonic Flutter －Numerical Analysis Prediction and Wind Tunnel Test Verification－ by 松下, 洸 et al.
福井大学大学院工 学研究科 研究報告 第55巻2007年3月
Mem. Grad. Sch. Eng. Univ.  Fukui, Vol. 55 (March 2007)
遷音速 フラ ッタ制御 時の リミッ トサイ クル振動
一数値解析予測と風洞試験実証一
松 下 洗*人 田 淳**齊 藤 健 一一***
   Limit Cycle Oscillation in Controlled Transonic Flutter 
—Numerical Analysis Prediction and Wind Tunnel Test  Verification— 
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                  (Received January 31, 2007)
 The wind tunnel test was carried out with great care obtaining successfully limited numbers of 
 LCO data at dynamic pressures above the open  loop flutter point. After confirming a flutter 
dynamic pressure of the controlled wing, we tried to excite the wing by a leading edge control 
surface oscillation at three different dynamic pressures in between the open and the closed  loop 
flutter dynamic pressure. Even though the control might have lost the effectiveness due to large 
amplitude of LCO and resulting amplitude might have broken the wing seriously, we have 
succeeded in getting smaller amplitude of LCO. Adjusting the mathematical model to new wind 
tunnel test data, the model could predict the closed loop bifurcation that shows good 
correspondence to the test data. 
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1.緒 言
遷音速の飛行速度域 ではフラッタは,衝 撃波が剥
離 を伴 って翼而Eを 移 動す る ことによる遷 音速 空
気 力の 非線 形 性 の た めに リミ ッ トサ イ クル振 動
(LCO)となる ことが知 られてい る111～13.著者 らは
高 ア スペ ク ト比翼模 型に対 して 旧航空宇 宙技術研
究所(NAL,現宇宙航空研究開発機構,JAXA)の遷 音
速 風洞で 実施 した一連 の遷音速 風洞試験 で観測 さ
れ たLCOの 分岐現象のほ とんどを説明で きる非線
形数学モデル を開発 した:1:～:6].遷音速 フラッタの
分岐線図は,風 洞試験で観測 され るものも数学モデ
ル で予測 され るもの も,亜 臨界ホ ップ分岐 に分類 さ
れ る,そ れ はLCO型 のフラ ッタが基準 フラッタ動
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圧 よ りも10%も 低 い動圧 で も生 じうることを意味
す る[7],
遷音速領城で フラッタ速度を効率 良く高める方法
が確立 されれ ば航空機 の性能を格段 に高め ることに
なる,こ の領域では飛行マ ッハ数 に対 して フラ ッタ
動圧が急激 に減少する遷音速デ ィップ として知 られ
る現象があるか らである[8].フラ ッタに適用するアク
テ ィブ制御技術 は性 能劣化 を伴わず にフラッタ速度
を上昇 させることができる点で,大 変有望な技術であ
る.著 者 らはモデルの不確かさに対 してロバ ス トな制
御則を牛ずる実用的な制御則設計法 を提案 した[9〕.
制御則 の評仙のために著者 らは連続法 を川いた閉
ループ分岐特性に対する評価 予法をも開発 した[6]・:10].
しか しなが らこの分 岐線図の解析予測 を実証す る実
験デー タはなか った.そ こで2005年4月 にJAXA
の遷音速風洞 で再度 試験 を実施す る計両を立てた.
2風 洞試験で観測された遷音速フラッタの㎜ と分岐
図1は 高アスペ ク ト比翼の風洞試験模型を示 して
いる.翼 は図のハ ッチ した部分に前縁舵面 と後縁舵
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     Fig.  1 High aspect ratio wing model
面を持つ.そ れ らはアクテ ィブフ ラッタ制御 の研究
に使 われた團.翼 は拡大巾央部を持 ちそ こに制御の
ための2組 の舵而駆動用電動モータが装着 され てい
る.風洞試 験による 上COの研究では前縁舵面を加振
源 として使用 してその応答 を翼のアル ミ桁 に取 り付
けた4個 の加速度計 と7組 の曲げ ・振 り歪ゲージで
測定す る.
NALの 遷 音速風洞で実施 した一連の風洞試験 に
お いて この翼が典型的な遷音速フ ラッタを生ず るこ
とが判明 した。翼は遷 音速域でフ ラッタを生ず る最
小 の動圧 を有 し(遷音速デ ィ ップ税象),フラ ッタは
LCOとなる.フ ラ ッタにおいて,マ ッハ数0.8で図
2の最下段 の時間履歴 に示す よ うに風洞内圧(すなわ
ち動圧)を上げてゆ くと,翼は同図最上段の時歴 のよ
うにある特定の動圧(基準動圧)においてLCO状態 に
飛び移 る.(同図 はアクティブ制御 の結果【6】を示 して
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いるので1COは 同図中段の時歴 のよ うに後縁舵面
を操舵す ると直 ちに停止 してい る.)
引き続 く研 究で明 らかになったこ とは,基 準フラ
ッタ動圧 より低い動圧 であって も翼が あるレベル以
上 に外乱によって励 振 されればLCO状 態に入 りう
るこ とである[11].一旦 上CO状態 に人 ると加振 を止
めてもLCOが 持続する.・ 旦入った1COも 風洞内
圧 をさらに低下 させ ると停止安定状態 に戻 る.こ れ
らの現象は図3に示す よ うに上COが1司図 中段 に示す
前縁舵面の励振 によって発生 し,励 振 を止めても持
続 してい る.LCOは風洞内圧を準静的 に減少 しても
持続 し,あ る動圧に達 して初めて停止す る.こ の停
止点は亜臨界ホ ップ分岐の鞍 ・接 点に対応す る.
図4は 風洞試験で見出 された これ らの税象を分岐
線 図 としてま とめた もので,LCO振幅 を横軸に,動
圧 を縦軸に取 って図示 してい る.この図で安定境界,
あるいは不安定 リミッ トサイ クル は多少ば らついて
い て境界の ドの安定域が幾分狭い.翼 而で発生す る
流れの剥離やそれに よる風洞気流 の乱れな どは実験
的 に得 られ る安定域 を狭 める.
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a遷 音速フラッタの非線形数学モデル と開ループ分岐
著者 らは遷音速 フラッタの非線形数学モデル を一
般 空気力の減哀項 に4次 の非線 形性 を導人す ること
で2モ ー ドの有限次数非線形微 分方程式の形で導い
た1引.これを4モ ー ドに拡張す ることでシステムノ
イズwω を含む次のよ うな14次の非線形微分方程式
が得 られた同・[6L[12].
 = Ax +  AA  Ntx + Bu +  Gw(t); 
x=kr6.241'(52ri E1214x1 
 tt  =
 ( 1)
ここでgは ・般座標,ア は非定常空気力の遅れ を表
す付加状態変数 である.河,8,Cは線形 の通常のフラ
ッタ解析で用い る行列で次の通 りである.
B=
 0  0  14 0 0 
 I, 
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   0 
 G= 15E R14x5 
   0
た だ し.
E0,14x1
 Al  Mg  (K  A2q), 
A3 =  -Mq(B, - , 
A5  =  Mg
および
 Mq  =  (M  —  A0q) 1 
 S  =  (s  —  Aos  )
e  Ri4x14        (2a)
(2b)
(2c)
 111  =Mg0'61(e +  A251 
A4 =  Mg{SoCci  +  Airy  } (3)
(4)
上記の方程式で,M,C,Kはそれぞれ ・般質量行列,
一般構造減 衰行列,一 般剛性行列 であ り,あ,届,為,
Boおよび∠は有限次元空気力学モデルを構成す る[51.
(1)式中の行列 厘 泓は非線形項 を表 し,次 の形 を
持つ.
AA
 0  0 0  0  0 
 0  0  0  o  o 
  0  M  qA,q6./1„7. 0 0 
 0  0 0  0  0 
 0  0 0  0  0
 e  R14,14 (5)
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  0  0  0 
  0  0  0
(6)
ここで(1,1),(2,2)要素はそれぞれ11ilげ変位お よび板
り変位における空力減 哀係数である[12].
数学 モデル を実験結果 と比較す るためには(1)式
の状態変数 を風洞試験 で計測する出力変数に関係付
ける出力方程式が必要である.翼 の加速度 αpo2,速
度V1,V2および変位41,朔とい う二組の測定変数 と誘
導変数が比較 のためには十分であるか ら,出 ノ」方程
式 は測定 ノイ ズをv(りと して次0)形をとる.
 y=-Cx+Du+v(i) 
 y=k,,a2,v,,v2,d,,d2r  E  R6 (7)
上記C,Dの係 数行列 については文献[12]を参照 され
たい.(1)式と(7)式が遷音速 フラッタに対す る非線形
数学モデル を構成す る.
ChhstiansenとLehn-Sch圃erは松 下等の非線形数
学モデル〔4]に連続法(continuationmethod)を,プログ
ラムパ ッケー ジを改訂す ることで適用 した 〔川・[15〕.
連続法は4次 精度のルンゲ ・クッタ積分(固定時間間
隔)を組み込んでいて,リ ミッ トサイクルの解 をボア
ンカ レ断面 において制御パ ラメタ(木論文では動圧)
の変化に対 して連続的に求 めることが出来 る.連 続
法 は従って一旦LCO振 幅の1点 が求 まれば,不安定
リミッ トサイクル も含めて連続的にボア ンカ レ断面
をたどることが 出来 る.こ れに よって滑 らかな分岐
線 図が得 られ る.
非線形数学モデルの非線形項に含 まれ る2つ のパ
ラメタβ7の値 を,数学モデルが風洞試験結果 とよい
対応 をす る値 になるよ うに,連続法 を用いて探査 し,
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、β=-LO5ε一1,7=45♂と求め られた〔5〕.この結果得
られた分ll皮線図を図5の 実線(安定LCO)および破線
(不安定 リミッ トサ イクル)で示す.図 には風洞 試験
結果 も示 してあ る.数 学 モデル と風洞試 験結果 の
LCOの対応 はきわめて良好で,LCOの振幅 はほとん
ど一致 していて鞍 ・接点の位置 は止確 に等 しい.不
安定 リミッ トサイクル に対 してはまだ相違 が残って
いて,数 学モデル は不安定 リ ミッ トサイクルの間に
広い安 定域があ るのに対 して風洞試験デー タは安定
域が限 られてい る.前 述の ように,こ の相違の主た
る理由はノイ ズの影響 にある と思われ る.実 際の状
況では本来安定な領域で も擾 乱が あると翼 の振動を
励 起 して しまい,不 安定な領域 に飛び移 らせて翼を
LCOの状態に押 し上げて しま うことはあ りうる.
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4.ロ バス トフラッタ制御器と閉ループ分岐線図
o'
4.1ロバス ト制御器の設計
左 規約 分解 手法 に基づ くロバ ス ト安定制御 設計
[16]を対象翼模 型に適用 し,残差法に よって低次数 化
制御器 を設 計 し,ロ バス ト性 を持った制御器 を得 た
191・1171・1181.概 要 は以下の通 りである.
制御 対象 の基準モ デルP(s)を基準化左規約分解
の形で
P(s) = (A,  B,C  , D) =  M  (s)-1  N  (s) (8)
と表す と,不 確定性 を持 った制御 対象 は加法的安 定
擾乱 △M,△理の表現 で次の よ うに表す こ とが出来る.
N 
' = (M +A, )-1(N +AN) (9)
X,Yを代数 リカッチ方程式の正定解 とす ると,最 人
安定余裕ε は次のよ うに 与え られ る.max
 e  max  =0+  A.max(X1l))-1! (10)
ここで λ(∬)はハ ンケル ノル ムで λm。、(∬)はそ の
最大値で ある.安 定余裕εを0<ε<εm、の よ うに選
べば,中 心制御器 κ(∫)はドイルの表現を用いて次 の
よ うな形で 与え られ る.
K, =[A
た だ し,
-  B „B
Wr = -E-2
 jTX  +  e-2W 
 B:X
 + XY
 TYC
ATCA  e-2W,  TYC:
(11)
(12)
(11)式で与 えられ る制御器は制御対象であ るフラ
ッタの数学モデル と同次数 とな るので次数の低減 が
必要である.次 数低減 に残差法を用 いることによっ
て低 次数制御器が得 られ,一 般 的に次の よ うに表す
ことが出来 る.
 =  Fz  +  Gy 
 u  =  Hz  +  Jy
(13)
こ うして得 られた制御器(記号でCTO3-161)はNALで
風洞試験 に使川 され フラ ッタ速度 を10.9%上昇 させ
た[9].制御器のボー ド線図 を図6に 示 した.
風洞試験では制御器 に併せてアンチ ・エ リアシン
グフィル ターを川いる とともに,制 御器 を組 み込ん
だPCの前 後にA/D,D/A変換器 を用いた.こ れ らの
数学モデルはそれぞれ次の ように表現できる.
 yl =  WjP1  Wfy 
 Y2  =  —fJP2  P1  ±  fdP1
(14) 
(15)
これ らの方程式で加速度山カ ァがフィルター 山カ ァ1
とな り,さ らに変換器出力y,となる.
4.2閉ループ分岐線図
閉ルー プ系の分岐線 図を解析す る手順 は連続 法を
川いる ことで開発す る ことが出来る.制 御則(13)式
を状態 方程式(1)式に代入 し,山 力 方程式(7),アン
チ ・エ リアシングフィル ター とA/i)変換 の数学モデ
ル(14),(15)式を川 いると閉ルー プ系に対す る次の
斉次方程式が得 られ る.
   -,40[x(t) 
1'0 i(0_
ここでシステム行列 は,
 Ao= [A+LIAN,, -BK,1                     E R2‘2                         8  IC, c7.7) AE(j)
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である.係 数 オ(す),B(す),C(互)は設 計動圧 ずで4)値を
取る.今 や連続法 が開ループ系 と同様に適川す るこ
とが出来 る.図7は(14)式で得 られ る閉ループ分岐
線 図に対す る連続法 による解析結果 を示 している,
同図では開ループの線図 も載せ ている.解 析結 果は
ロバ ス ト制御器 が開ループ分岐線 図をよ り高い動圧
に移動す ることを示 してい る,し か し,鞍 ・接点の
動圧 の上昇はフラ ッタ点の上昇 よ り幾分少 なめであ
る.
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5閉 ループ分岐の風洞試験による検証
5.1基準 フラ ッタ試 験
風洞試験を計画 し2005年4月にJAXAの遷音速風
洞 において実施 した.図8お よび9は 風洞 測定部 に
設置 した翼模型 とフラ ッタ制御 の風洞試験機器 の配
9 Wind tunnel instrumentation for flutter control.
置 を示す.2000年⊥2刀に実施 した前回の風洞試験
か らH数 が経過 してい るので模型特性の有 無を確認
す るために基準 開ループ試験 をまず実施 した.代 表
的 な風洞試験時系列記録 を図10に示す.ト図に示 し
た#1の加速度 計出力が下図 に示 した風 洞内圧 の上
昇 によって2.5秒を過 ぎる時点で突然LCOに入 って
いる.表 ⊥には,試 験中数回実施 した基準フラ ッタ
試験の結果 の ・覧を示 した,表 には風洞内圧 とマ ッ
ハ数か ら求めた動圧を表示 している.
1997年の風洞試験での動圧27.9kPaに比較す ると
表 はすべて低 い動圧でフ ラッタが発生 していること
を示 してい る.前 回の試験 以来欲の表面を補修 した
ためにフラッタ特性がわずかに変化 している.今 回
の2005年試験では26,0kPaを基 準フラ ッタ動圧 とす
る.
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Table 1  Flutter point test results
No.
1
2
3
4
5
Dynamic Pressure [kPa]
25.85
25.55
25.13
26.01
25.83
LCO Amplitude [m]
 0.01169
0.01128
0.01092
0.01234
0.01165
5。2基準フラ ッタ動圧 を超 える加振試験
閉ループフラッタ試験を,ロバ ス ト制御則CTO3-
161を基準 フラッタより低い風洞内圧で印加す るよ
うに して実施 した.その後風洞 内圧を,図11に示す
ように閉ループフラッタが生ず るまで徐 々に増加 し
て い った.確 認 した 閉ルー プ フ ラ ッタの 動圧 は
28.3kPaであ!)た.
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我 々は次に基準 フラッタ動圧を上回 る動圧で加振
試験 を実施 した.卜 記の閉ループフラッタ確認試験
と同様,亜 臨界動圧で制御を加 え,準 静的に風洞内
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  Fig. 14 LCO (flutter control) test result
圧 をE昇 させてい く.そ の間,異 なった風洞 内圧で
フラッタ周波数22.4Hzの正弦波 で前縁舵面を加振
す る.舵 面加振の振幅はLCOが発生す るまでステ ッ
プ状にEげ てゆく.一 旦LCOが発生 した ら,加 振を
停 ほ:してLCOが停ll:するか継続す るか を観察す る.
試験 で得 られた典型 的な結果 を全体図 として図12
に,詳細図 として図13に示す.そ れぞれの図でE図
が前縁舵面を2.5度の振幅で加振 したことによる加
速度応答 としたLCOを示 している.LCOを確認 した
直後 に,模 型破損を防 ぐために風洞測定部のフラッ
タ停1ヒ板を操作 してフラッタを停1ヒさせている.図
14にこ うした試験の結果をまとめた.
LCOの加速度データを積分することで分岐線図の
LCO振幅を描 くことが出来る.図15は 閉ループ系に
対す る分岐線図を開ループ系の ものとともに示 して
いる.制 御 されたシステムではLCOは動圧26.7kPa
以下では完全に抑制 され ている.図 中の3組 の三角
印は分離線(separaしrix),すなわち不安定 リミッ ト
サイクルのわずかに外側 の状態 を示 している.
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5.3予知分岐の風洞試験 による検証
数学モデルの白由パ ラメタを調整 して,今 回の風
洞試験データに合致す るよ うに数学モデルを史新 し
た.最終的に得 られた分岐線図 を図16に描いた.今
回の閉ループフラッタ試験で得 られた3点 の試験デ
ー タは数学モデルか ら解析的に得 られ た分岐線図の
上に乗 っている.
数学モデ ルに基づ けば閉ル ープの分岐線 図は図
17のよ うに描 くことが山来る.図 は解析結果が試験
結果 を見事に良く予測 してい ることを示 してい る,
この ことはフラッタ制御 による閉ループ系に対する
分岐線 図解析方法が風洞 実験で基本的に検証 された
こ とを意味す る.
5結 言
開ループフラッタを上回る動圧において十分な注
意を持って風洞試験を実施し,供試模型を破損する
ことなく複数の貴重な試験データを取得することに
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 compared with 2005 test data
成功 した.制 御状態の翼のフラッタ動圧 を実験的に
確認 した後に,開 ループと閉ループのフラッタ動圧
の問の異なる3点 の動圧 において,前 縁舵而過信に
よって翼を励振す ることを試みた.大 振幅 のLCO
によって制御性能が失われる可能性があ り,そ の結
果,翼 に重人な破壊をもた らす 可能性があったが,
制御中のLCOフ ラッタの振幅は適度な振幅に留ま
った.
今回の風洞試験結果に適合す るよ うに調整 した数
学モデルに基づいて,風 洞試験に使用 した ロバ ス ト
制御則 を組み込んだシステムに対す る閉ループ分岐
を提案 した予法で予測 した.風 洞試験で得 られた3
点のLCOは 予測 した分岐線図のLCOと 良く ・致 し
た.さらに,制御 されたフラッタの動圧についても,
予測値 は風洞試験結果 と大変良い一致を示 した.
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